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Izdelava sistema za merjenje regresije parafinskih goriv v hibridnih motorjih 
Povzetek:  
Hibridni raketni motorji so eleganten kompromis med kompleksnimi motorji na tekoče 
gorivo in neučinkovitimi motorji na trdo gorivo. Zgodovinsko so se izkazali primerni 
samo za manjše rakete, zato niso bili deležni iste mere pozornosti kot drugi tipi kemičnih 
motorjev, vendar danes, zaradi sodobnih trendov miniaturizacije vesoljske opreme, 
ponovno privabljajo interes. 
Gorenje hibrida je nestacionaren proces, zato je za izdelavo hibridnega motorja 
pomembno poznavanje lastnosti goriva. Najpomembnejša med njimi je regresijska 
hitrost, ki ima bistven vpliv na dizajn motorja. Za razvoj učinkovitega hibrida je ključno 
natančno merjenje regresije, kar predstavlja velik izziv.  
V diplomski nalogi je predstavljen dizajn ekonomičnega eksperimentalnega sistema s 
katerim bi lahko enostavno merili hitrost regresije različnih goriv. Na teoretičnem modelu 
je demonstrirana uporaba matematičnega algoritma, na katerem sloni merilna metoda.  
Ključne besede: regresijska hitrost, kritični tok, hibridni raketni motor  
Designing a system to measure regression rate in paraffin-based hybrid engines 
Abstract:  
Hybrid rocket motors are an elegant compromise between complex liquid and inefficient 
solid motors. Due to scalability issues they did not receive as much attention as other 
types of chemical propulsion motors in the past. With the contemporary trend of space 
equipment miniaturisation there has been renewed interest in this technology. 
Due to nonstationary conditions during operation an excellent knowledge of fuel material 
properties is required for designing hybrid motors. The most important property being the 
regression rate which has a large effect on motor design. Developing efficient hybrids 
hinges on accurate regression rate measurements which is very challenging. 
This thesis presents an economical experimental setup design which could be used to 
effectively measure regression rates of various fuels. The mathematical algorithm used to 
calculate regression is demonstrated on a theoretical model.  
Keywords: regression rate, choked flow, hybrid rocket motor 
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Seznam uporabljenih kratic in simbolov  
A  presek 
AT  presek grla šobe 
a, n  regresijska koeficienta 
c*  karakteristična hitrost 
cSONIC  hitrost zvoka v mediju 
GOX  plinasti kisik (»Gaseous OXigen”) 
GOX  fluks oksidanta 
g0  gravitacijski pospešek 
HTPB  tip gume uporabljene kot gorivo (Hydroxyl-terminated polybutadiene) 
Isp  specifični impulz [s] 
LOX  tekoči kisik (»Liquid OXigen«) 
ṁF     masni pretok goriva 
ṁOX     masni pretok oksidanta 
ṁTOTAL    skupni masni pretok 
mF  masa goriva 
ΔmF  izgubljena masa goriva v časovnem intervalu 
M  Machovo število 
MMOL  molska masa 
OF  razmerje masnega pretoka kisika in oksidanta (»oxygen – fuel«) 
p  tlak 
p*  kritični tlak 
pC  tlak v komori 
ṙ  regresijska hitrost  
Δt  časovni interval 
v  hitrost toka 
 
γ  razmerje toplotnih kapacitet Cp/Cv 
ρ  gostota 
η  učinkovitost izgorevanja 
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1 Uvod 
1.1 Osnove 
Spacelink je neprofitni inštitut, ki se ukvarja z razvojem hibridnih raketnih tehnologij. 
Primarno ga sestavljajo študenti iz različnih slovenskih fakultet, ki jih povezuje skupna 
želja po razvoju dostopne raketne tehnologije.  
Ustanovljen leta 2016 je razvil in uspešno testiral lastni hibridni raketni motor SL-1 (Slika 
1). SL-1 je na statičnih testih uspešno demonstriral ekonomičnost in zmogljivost hibridne 
tehnologije. Ob času pisanja diplomskega dela je v razvoju večji motor SL-2, ki bo 
poganjal prvo Spacelink raketo Stela 1. 
Pri inštitutu sodelujem od ustanovitve in sem bil odgovoren za razvoj goriva, izolacije, 
vžiga, konstruiranje eksperimentalne opreme in širjenje znanja na znanstvenih festivalih.  
Do ideje za diplomsko nalogo je prišlo med razvojem SL-2. Za razvoj nadaljnjih motorjev 
se je pojavila potreba po napravi, ki bi omogočila enostavno in učinkovito merjenje 
regresijske hitrosti različnih goriv.  
Diplomsko delo se osredotoča izključno na kemični raketni pogon. Druge tehnologije kot 
so ionski, jedrski in ostali pogoni so izven obsega dela in primerjav. 
 
 
Slika 1 Fotografija prvega testa SL-1. Gorivo: LOX in parafin, ~250kg potiska, ~10s 
delovanja. Avtor fotografije: Nejc Planinšek. 
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1.2 Zgodovinsko ozadje  
Človeštvo rakete uporablja že več kot 700 let. Prve, na osnovi smodnika, so v bitkah na 
kitajskem poganjale puščice. Vse do začetka prejšnjega stoletja pa se njihov namen 
uporabe in princip delovanja, trda pirotehnična mešanica v delno zaprti cevi, nista 
dramatično spremenila. 
Delno zaradi incidentov s smrtni izidi pri delu s trdnimi motorji, delno zaradi želje po 
višji zmogljivost, se je vzporedno začel razvoj motorjev na tekoče gorivo ter hibridnih 
motorjev. Začetki slednjih segajo v štirideseta leta prejšnjega stoletja, ko so se prvič začeli 
eksperimenti s kombiniranjem trdnih goriv in tekočih oksidantov 
Zgodaj je bilo odkrito, da je hitrost gorenja hibridov odvisna od pretoka oksidanta in ne 
izpostavljene površine goriva, kar jih je naredilo bistveno bolj varne kot trdne motorje, 
kjer razpoka v bloku goriva običajno pomeni eksplozijo. Hibridni motorji so omogočali 
varno in enostavno testiranje različnih kombinaciji goriv, ki so iz začetnih eksperimentov 
z ogljem, lesom kmalu prešli na gumo in kasneje na bolj učinkovite mešanice.   
Kot limitni faktor se je izkazala hitrost gorenja goriva.  V času hladne vojne je potekal 
razvoj največjih raket, kjer s hibridnimi motorji preprosto ni bilo mogoče zagotoviti 
dovolj visokih potiskov.  Od ogromnih količin denarja, ki so bile v tem zlatem obdobju 
raketarstva vložene v razvoj, je le majhen del šel v razvoj hibridov. [1] 
Kljub temu, da hibridi niso prišli v prvi plan velikih raketnih programov, so se vseeno 
vztrajno razvijali v ozadju. Zaradi varnosti in preproste konstrukcije ostajajo prva izbira 
akademskih raziskovalnih skupin ter ambicioznih podjetij.[1] 
V sodobnih časih se soočamo s trendom miniaturizacije satelitov in druge znanstvene 
opreme v orbiti. Pojavlja se potreba za manjša, ekonomična vesoljska plovila, ki so 
zmožna v orbito dostaviti par deset do par sto kilogramske tovore. Klasični problemi 
hibridnega pogona pri takih velikostnih redih niso ovira. Na voljo so tudi novi materiali 
ter programska oprema, ki omogoča dodatno optimizacijo hibridov. Zaradi vseh naštetih 
razlogov se v zadnjih letih ponovno povečuje interes za razvoj hibridnih raket za 21. 
stoletje.[2], [3]  
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2 Osnovni koncepti 
2.1 Delovanje raketnega motorja 
Osnovna naloga raketnega motorja je čim bolj učinkovito izkoristiti razpoložljivo 
kemično energijo v gorivu in jo pretvoriti v kinetično energijo rakete. Osnovna enačba, 
ki opiše vsako raketo, je Tsiolkovsky-jeva raketna enačba.[4] 
∆𝑣 = 𝐼𝑠𝑝 ∗ 𝑔0 ∗ ln⁡(
𝑚0
𝑚𝑓
) 
g0 je konstanta – standardni gravitacijski pospešek. mf je masa prazne rakete, m0  masa 
polne rakete z gorivom. Isp - specifični impulz, je lastnost raketnega motorja in 
predstavlja njegovo učinkovitost. Proporcionalen je z izhodno hitrostjo izpušnih plinov. 
Raketni motor bo najbolj učinkovit, ko bo čim bolj efektivno pretvarjal kemično energijo 
goriva v hitrost izpušnih delcev. 
Za dano kombinacijo goriva in oksidanta je mogoče izračunati teoretični specifični 
impulz, najvišji bo pri točno določenem razmerju goriva in oksidanta (OF). Odstopanje 
motorjevega specifičnega impulza od teoretičnega je njegova učinkovitost.[5] 
Za raketo v vakumu izven zunanjih vplivov nam enačba poda končno hitrost (∆v), ki bi 
jo raketa dosegla, če bi pospeševala v poljubno smer in porabila celotno gorivo. Ta hitrost 
je ena najpomembnejših karakteristik rakete. Predstavljamo si jo kot neke vrste domet. 
Za vsak manever, kot je na primer prehod iz zemljine v lunarno orbito, je potrebna 
sprememba hitrosti.  
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2.2 Tipi raketnih motorjev 
2.2.1 Motor na trdno gorivo 
Najpreprostejši je motor na trdo gorivo. Gorivo in oksidant sta zmešana v bloku 
pogonskega sredstva, ki se nahaja v izgorevalni komori. Prednosti vključujejo enostavno 
konstrukcijo in nizko ceno. Za velikost proizvedejo izredno visok potisk. (Slika 2 levo) 
Mešanica goriva in oksidanta predstavlja nevarnost eksplozije. Specifični impulzi so 
nizki. Po vžigu motorja ni mogoče ustaviti ali zmanjšati potiska. Poleg varnostnih 
zadržkov tudi niso primerni za precizne manevre, kar omeji njihovo uporabo.[5] 
 
Slika 2 Primerjava motorja na trdno in tekoče gorivo. Prirejeno po [5] 
2.2.2 Motor na tekoče gorivo 
Na drugi strani spektra najdemo motorje na tekoče gorivo. Gorivo in oksidant sta v 
tekočem agregatnem stanju, vsak v svojem rezervoarju. Mešanje in reakcija potekata v 
izgorevalni komori. Za transport reaktantov do komore so potrebne turbo črpalke in 
cevovodi. (Slika 2 desno) 
S kompleksnostjo in visoko ceno dobimo visoke specifične impulze, možnost natančnega 
nadzora potiska in višjo varnost kot pri trdnih motorjih, saj sta gorivo in oksidant ločena. 
[5] 
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2.2.3 Hibridni motor 
Hibridni raketni motorji so zanimiv del družine raketnih motorjev na kemični pogon. So 
kompromis med kompleksnimi, učinkovitimi, a dragimi motorji na tekoče gorivo ter 
preprostimi, poceni, a neučinkovitimi in nevarnimi motorji na trdo gorivo. 
 
Slika 3 Shema hibridnega motorja, prirejeno po [5] 
Konstrukcija je preprosta. (Slika 3) Gorivo v trdnem agregatnem stanju  se nahaja v 
izgorevalni komori, pogosto v obliki votlega valja. V sredino goriva se vpihuje tekoči ali 
plinasti oksidant. Znotraj valja goriva poteče burna reakcija, vzpostavi se plamenska 
fronta. Med gorenjem se fronta plamena premika radialno. Potisk motorja je mogoče 
nadzirati s pretokom oksidanta ali ga celo popolnoma prekiniti. 
Ker sta gorivo in oksidant ločena ter v drugačnih agregatnih stanjih, je ob morebitnem 
incidentu malo verjetno, da bi prišlo do eksplozije. Hibridni motorji so najbolj varni tip  
kemičnega motorja. Specifični impulz se nahaja med prej omenjenima tipoma motorjev. 
Enostavna mehanska konstrukcija pride s ceno kompleksnega izgorevanja. Med gorenjem 
se spreminja površina oksidantu izpostavljenega goriva ter razmerje oksidant-gorivo.  
Motor ne obratuje v stacionarnem stanju, zato ni mogoče vzdrževati idealnih pogojev 
gorenja in optimalne učinkovitosti. 
Za uspešno konstruiranje učinkovitega hibridnega motorja je potrebno odlično poznati 
lastnosti goriva. Samo tako lahko točno predvidimo obratovalne parametre in 
zagotovimo, da čim dlje deluje pri visokem Isp. [1], [5] 
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2.3 Regresijska hitrost 
Regresijska hitrost podaja hitrost, s katero se pomika fazna meja goriva (oziroma 
plamenska fronta) med delovanjem motorja. Je ključen podatek za načrtovanje hibridnega 
motorja in bistveno vpliva na njegovo obliko. 
Regresijska hitrost goriva ni konstantna. Primarno je odvisna od fluksa oksidanta, ki teče 
skozi gorivo. Delno odvisna je tudi od tlaka, oblike goriva ter se spreminja tekom dolžine 
komore. Te vplive običajno zanemarimo in predpostavimo konstantno regresijo v celotni 
komori. Najpogosteje jo zasledimo podano kot odvisnost fluksa oksidanta (slika 4), 
zapisano v sledeči obliki: [6] 
ṙ = 𝑎 ∗ 𝐺𝑂𝑋
𝑛 
 
Slika 4 Primer razlike v regresiji dveh različnih goriv. Parafinsko gorivo (zgornja 
krivulja) ima bistveno višjo regresijo kot HTPB (spodnja krivulja)[7] 
GOX je fluks oksidanta. a in n sta regresijska koeficienta, ki definirata obliko grafa.  
Potrebna je previdnost, saj je formula empirična. Koeficienta sta v literaturi podana za 
točno določene enote fluksa in regresijske hitrosti. V praksi je težko dobiti vrednosti 
koeficientov. Za natančen izračun je potrebno izvajati meritve pri širokem razponu 
fluksov, zato pogosto najdemo samo hitrost regresije pri določenih fluksih. 
Regresija in masni pretok goriva sta tesno povezana. Masni pretok se izračuna iz 
regresijske hitrosti, če je znana površina izpostavljenega goriva (A) ter njegova gostota 
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(ρ).  Ker je površina skoraj vedno znana, lahko iz masnega pretoka goriva določimo 
hitrost regresije.  
ṁ = ṙ ∗ 𝐴 ∗ 𝜌 
Pri raketah so zaželeni visoki potiski. Potisk je odvisen od pretoka goriva, pretok goriva 
pa od hitrosti regresije. Čeprav se regresijska hitrost viša z višanjem fluksa oksidanta, to 
pomeni oddaljevanje od idealnega OF, slabše izgorevanje ter nižjo učinkovitost. Zaželeno 
je, da ima gorivo pri določenem fluksu oksidanta čim višjo hitrost regresije. Poviša se jo 
lahko z raznimi dodatki. [8] 
Regresijska hitrost je eden izmed glavnih razlogov, zakaj v uporabi ni velikih hibridnih 
raket. Medtem ko masa pri večanju rakete narašča s tretjo potenco, površina 
izpostavljenega goriva narašča z drugo potenco, kar omejuje velikosti hibridnih raket.  
Kljub temu, da je poznavanje hitrosti regresije izrednega pomena pri načrtovanju 
hibridnih motorjev, je njeno merjenje problematično. Slika 5 prikazuje, kako velika so 
odstopanja eksperimentalno izmerjenih vrednosti regresijske hitrosti enakega goriva 
(HTPB) pridobljene iz različnih virov. 
 
Slika 5 Odstopanja v izmerjenih regresijah HTPB [9] 
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3 Metode merjenja regresije 
3.1 Splošno o merilnih metodah 
Metode lahko razdelimo na povprečne in lokalne. Povprečne podajo regresijo na celotni 
površini goriva medtem, ko nam lokalne podajo regresijo na določenem območju. 
Običajno nas zanima povprečna regresija, ki nam najbolj celostno opiše lastnosti goriva. 
Tudi lokalne metode imajo svoje aplikacije. Lahko bi analizirali, na katerih mestih gorivo 
izginja hitreje in na dejanski raketi neidealnosti kompenzirali z lokalno odebeljenim 
blokom goriva. 
Merjenje regresije goriv v hibridnih motorjih je tehnično zahtevno in pogosto nenatančno. 
Za opravljanje meritev se redno uporablja draga oprema. Večina metod potrebuje več 
eksperimentov za določitev regresije ali pa se zanaša na večkratni vžig istega bloka 
goriva, kar naredi meritve zamudne.[9]–[11] 
3.2 Metode, ki jih nismo uporabili 
Za širši kontekst je predstavljenih nekaj metod, ki jih nismo uporabili. 
3.2.1 Merjenje preko ultrazvoka 
Metodo se uporablja za merjenje debeline parafinu sorodnih snovi, ki se nalagajo in 
mašijo petrokemijske cevovode. Osnova metode temelji na merjenju časovnega intervala 
med povratkom zvočnih valov na faznih mejah parafina. Tako bi lahko zvezno spremljali 
debelino goriva med testom. Izključili smo jo, ker je lokalna, in za vsako merjeno točko 
potrebuje drag ultrazvočni inštrument. Za opis celotnega sistema pa bi potrebovali veliko 
inštrumentov nameščenih po celotni komori, kar bi pomenilo visoko ceno. [10], [12] 
3.2.2 Merjenje z uporovnimi lističi.  
Načina merjenja smo idejno razvili pri Spacelinku in ni poznan v literaturi. V blok goriva 
bi radialno montirali male uporovne lističe v obliki lestve. Vertikalna nosilca bi bila nizke 
upornosti, horizontalne prečke pa iz tanke uporovne žice. Med delovanjem motorja bi 
uporovne žičke ob izpostavljenosti plamenu pregorele ena za drugo (slika 6). Z merilnim 
inštrumentom bi beležili upornost med nosilcema, ki bi se stopenjsko spremenila vsakič, 
ko bi pregorela žička. Iz znane razdalje med žičkami ter pretečenim časom med 
spremembami upornosti bi določili regresijsko hitrost.   
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Slika 6 Prerez komore, Uporovna lestev med testom, upornost med bakrenima 
kontaktoma narašča (modro – stena komore, sivo – gorivo) 
Metoda je preprosta in poceni. Potrebna je minimalna obdelava podatkov za izračun 
regresijske hitrosti, ampak zahteva veliko natančnost pri montaži uporovnih lestev. 
Kakršnokoli odstopanje od radialne smeri predstavlja napako. Ker so merilni lističi med 
testom uničeni, bi to pomenilo veliko ročnega dela za vsak test. 
3.2.3 Merjenje preko izgube mase 
Je preprosta in zanesljiva metoda merjenja. Meri se sprememba mase goriva med testom. 
Preko izgube mase in znane gostote se izračuna volumen, iz njega pa regresijska hitrost. 
V praksi je to mogoče doseči s tehtanjem bloka goriva pred in po testu, vendar le pod 
predpostavko konstantnega, povprečnega masnega pretoka goriva med testom, kar 
zagotovo ne odseva dejanskih pogojev.  
Bolj točen, a kompleksnejši pristop je merjenje mase med samim testom. Običajno to 
pomeni tehtanje celotne komore. Težave nastopijo, ker je obratovanje raketnega motorja 
buren proces. Pojavijo se vibracije, ki popačijo meritve mase. Za odstranitev šuma je 
potrebna računalniška obdelava podatkov.   
Poleg šuma je potrebno kompenzirati premik težišča in poskrbeti za dobro ločitev sile 
teže in sile potiska. Če bi motor zgolj postavili na tehtnico, bi imeli v težave z vplivom 
navora sile potiska. Kakršnokoli odstopanje od pravega kota med silo potiska in silo teže 
bi povzročilo, da del potiska napačno prepoznamo kot silo teže motorja. 
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3.3 Merjenje preko kritičnega toka 
3.3.1 Osnove 
Predstavljajmo si pretok skozi konvergentno šobo z nadtlakom na vstopni strani (leva 
stran slike 7). Po Venturijevem principu se bo hitrost toka povečevala, ko se presek šobe 
zmanjšuje.[13] 
 
Slika 7 Shema Lavalove šobe ob vzpostavitvi kritičnega toka [14] 
Princip drži, dokler ne srečamo visokih hitrosti fluida. Kritični tok se pojavi, če je tlačna 
razlika čez šobo zadostna, da hitrost toka na grlu šobe doseže hitrost zvoka medija, ki teče 
skozi šobo. Višje hitrosti toka s konvergentno šobo ni mogoče doseči. 
Ker je za pojav ključno razmerje hitrosti fluida v ter hitrosti zvoka v istem fluidu c, se 
uvede Machovo število, ki predstavlja to razmerje. Ko se vzpostavi kritični tok, je M v 
grlu enak 1. [15] 
𝑀 = 𝑣/𝑐 
Če je fluid zrak, mora biti tlak na izstopni strani približno polovica vstopnega, da se 
vzpostavi kritični tok. Nižanje izstopnega tlaka po prvotni vzpostavitvi kritičnega toka ne 
bo imelo vpliva na pretok skozi šobo. Ker je dosežena zvočna hitrost, je prenos informacij 
v obratno smer pretoka nemogoč. Fluid, ki teče skozi šobo, »ne čuti« sprememb za šobo. 
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3.3.2 Masni pretok 
Masni pretok pri pogojih kritičnega toka je mogoče izpeljati iz osnovne enačbe, ki 
opisuje pretok skozi šobo: [15] 
ṁ = 𝜌𝐴𝑣 
Gostoto izrazimo kot merljive, osnovne količine, upoštevamo splošno plinsko enačbo in 
hitrost izrazimo z Machovim številom. Ker je pri kritičnem toku Machovo število enako 
1, se izraz poenostavi, dobimo: [15]  
ṁ =
𝐴⁡𝑝0
√𝑇0
∗ ⁡√
𝑀𝑀𝑂𝐿
𝑅
∗ √𝛾⁡(
2
𝛾 + 1
⁡)
𝛾+1
2(𝛾−1)
 
R je splošna plinska konstanta, γ razmerje toplotnih kapacitet in MMOL molska masa plina, 
zato je (za dani plin) vse, razen prvega člena konstanta. p0 in T0 sta stagnacijski tlak in 
temperatura, ki ju zaradi relativno nizke hitrosti fluida v komori (pred vstopom v šobo) 
lahko aproksimiramo z vstopnim tlakom in temperaturo. 
Dokler je vzpostavljen kritični tok, samo z merjenjem tlaka in temperature na vhodni 
strani in znanim presekom šobe izračunamo masni pretok znanega plina skozi šobo. 
Kompleksen proces merjenja pretoka se poenostavi na merjenje osnovnih fizikalnih 
količin. Kritični tok se pogosto uporablja za merjenja pretoka. Za najnatančnejše meritve 
v rangu desetink odstotkov se uporabljajo posebne šobe s standardizirano obliko, 
imenujemo jih  zvočne šobe (slika 8).  
 
Slika 8 Standardna zvočna šoba za merjenje pretoka iz [16]  
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3.3.3 Kritični tok na raketi 
Kritični tok se običajno uporablja za merjenje pretoka pri zmernih pogojih, kjer ne 
potekajo kemijske reakcije. To pa še ne pomeni, da se ga v principu ne bi dalo aplicirati 
za merjenja pretoka produktov izgorevanja skozi šobo raketnega motorja.  
Tlaki v komori raketnega motorja (pc) med obratovanjem dosežejo nekaj deset do več sto 
barov. Na drugi strani šobe je atmosferski ali nižji tlak, zato so zagotovo zadoščeni pogoji 
za vzpostavitev kritičnega toka.  [17] 
𝑝∗
𝑝𝑐
= (
2
𝛾 + 1
)
𝛾
𝛾−1 
Dokaz za primer motorja SL-1. γ ~ 1,15 in p* ~ 1 bar. Za vzpostavitev kritičnega toka 
(enačba zgoraj) bi moral biti pc višji od ~ 1,74 bar, dejansko pa je ~ 30 bar. 
Kritični tok poda skupni pretok skozi šobo, ki je seštevek pretokov goriva in oksidanta. 
Zato je potrebno poznati tudi pretok oksidanta, ki vstopa v komoro. Merjenje pretoka 
oksidanta je relativno preprosto, zadostuje že sprotno merjenje spremembe mase 
jeklenke. Pretok oksidanta odštejemo izračunanemu skupnemu pretoku skozi šobo in tako 
dobimo pretok goriva in regresijo.  
ṁ𝐹 = ṁ𝑇𝑂𝑇𝐴𝐿 −ṁ𝑂𝑋 
Za izračun ṁTOTAL, še vedno veljajo prejšnje enačbe kritičnega toka. Spremembe 
nastopijo, ker MMOL ni več preprosta konstanta, ampak molska masa vseh nastalih 
produktov gorenja. Kompozicija mešanice nastalih produktov je kompleksna in odvisna 
od pogojev izgorevanja. Enako velja tudi za γ ter T. 
T, MMOL ter γ, ki so bile v primeru pretoka inertnega plina konstantne ali enostavno 
merljive, postanejo funkcije pogojev izgorevanja. Bolj specifično; predvsem so odvisne 
od OF ter delno od tlaka v komori. Za poenostavitev problema uvedemo novo količino 
c*, v kateri se združijo vse omenjene količine. Ker je sestavljena iz količin, ki so 
funkcije OF in tlaka, je tudi sama odvisna samo od OF in tlaka. Direktno je povezana z 
izhodno hitrostjo izpušnih plinov in posledično učinkovitostjo raketnega motorja. 
 c* imenujemo karakteristična hitrost in jo definiramo:[9] 
𝑐∗ = √
𝑅 ∗ 𝑇0
𝑀𝑀𝑂𝐿
∗
1
𝛤
⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡𝑘𝑗𝑒𝑟⁡𝑗𝑒⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡𝛤 = √𝛾⁡(
2
𝛾+ 1
⁡)
𝛾+1
2(𝛾−1)
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c* vstavimo v enačbo za pretok pri kritičnem toku in dobimo: 
ṁ =
𝐴⁡𝑝0
𝑐∗
⁡ 
Čeprav v našem primeru c* ni mogoče analitično izračunati, obstajajo programi, ki 
lahko za podano kombinacijo goriva in oksidanta numerično izračunajo njeno vrednost. 
Numerično izračunane vrednosti temeljijo na predpostavki popolnega izgorevanja in 
zato podajo teoretično c*. Dejanske vrednosti c* so nižje, zato v končno obliko enačbe 
dodamo še učinkovitost izgorevanja η. 
ṁ =
𝐴⁡𝑝0
𝑐∗𝑇𝐻𝐸𝑂 ∗ 𝜂
⁡ 
Direkten izračun ṁ še vedno ni mogoč. p0 merimo, A je znan, za c* pa nam manjka 
podatek o OF. Vseeno problem ni nerešljiv. ṁ je mogoče izračunati z iterativno 
metodo, ki bo predstavljena v naslednjem poglavju 
3.4 Programska Oprema 
3.4.1 CEA/CEARUN 
CEA, angleško »Chemical Equilibrium with Applications«, je program za izračun 
kemijskih ravnotežij in lastnosti kompleksnih mešanic produktov gorenja. Razvila ga je 
NASA. Prva verzija je bila izdana leta 1994 in je še vedno v široki rabi v letalski in raketni 
industriji. [18],[19] 
V obliki CEARUN-a je na spletu prosto dostopna oblika CEA. Kljub preprostejšem 
vmesniku je program izredno zmogljiv, vsebuje na tisoče različnih goriv in oksidantov. 
Uporabnik nastavi tip problema, začetne pogoje ali interval začetnih parametrov (slika 9), 
pri katerih poteka gorenje. V našem primeru se vnese komponente goriva, oksidanta, 
njihove proporcije, začetne temperature itd. 
Programu podamo območje tlakov ter območje OF, znotraj katerih pričakujemo, da bo 
motor deloval. Vsak par podatkov OF in tlaka je pogoj, pri katerem program računa 
kemijska ravnotežja produktov gorenja podane mešanice goriv in oksidantov. 
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Slika 9 Primer vnosa podatkov tlaka v CEARUN 
Program izračuna sestavo produktov gorenja pri nastavljenih pogojih ter poda  
termodinamične lastnosti nastale mešanice. Za nas ključni sta γ in hitrost zvoka 
(»GAMMAs« in »SON VEL« na sliki 10), saj se iz njih izračuna c*. Iz CEARUN izvoženi 
rezultati se bodo uporabili za izračun regresije v našem algoritmu.  
 
 
Slika 10 Primer rezultata, iz CEARUN. Celoten dokument je imel 3200+ vrstic 
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3.5 Praktična izvedba 
Za izvedbo eksperimentalnih meritev je v izgradnji manjši raketni motor, optimiziran za 
namene merjenja regresije. Celotna naprava je majhna, prenosna in ne potrebuje veliko 
zunanje opreme, kar omogoča enostaven transport na teren za izvajanje meritev.  
Komora je postružen kos nerjavne cevi, v katero se pred testom vlije staljeno gorivo. Ko 
se gorivo strdi, se skozi povrta luknjo. Narejenih bo več komor, tako se lahko v naprej 
pripravi vzorce goriva. Po končanem testu se zamenja celotno komoro, kar bistveno 
pospeši testiranje. 
Komoro tesnita prirobnici, ki sta preko zožitve povezani na masivno stacionarno 
konstrukcijo. Na zožitev so prilepljeni uporovni merilni lističi. Med delovanjem motorja 
sila potiska elastično deformira material na zožitvi in lističe. Preko spremembe njihove 
upornosti silo izmerimo in uporabimo za izračun Isp. 
Motor deluje na poljubno trdno gorivo ter plinasti kisik, ki se vpihuje v komoro skozi 
injektor (leva stran slike 11). Pretok kisika je nizek (< 100 g/s), za zagotovitev pretoka 
zadostuje 200 bar jeklenka. Pretok kisika se meri preko zvočne šobe. 
Na izhodu komore (desna stran slike 11) je bakrena vodno hlajena zvočna šoba. Vodno 
hlajenje preprečuje erozijo, oblika zvočne šobe pa zagotavlja optimalne razmere za 
merjenje masnega pretoka pri kritičnem toku. Na motorju se nahaja še tlačni senzor, ki ni 
prikazan na sliki. Tlačni senzor je privit v luknjo v prirobnici in meri tlak v komori.  
 
Slika 11 Konstrukcija merilne naprave 
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4 Namen dela in hipoteze 
Cilj projekta je zasnova sistema, ki bi omogočal enostavno in ekonomično izvajanje 
meritev karakteristik goriv na osnovi parafina. Uporabljen bo za merjenje regresije ter 
preučevanje vpliva raznih dodatkov na delovanje motorja.  
Za dosego končnega cilja sta ključna dva elementa. Prvi je zasnova eksperimentalne 
naprave, ki omogoča izvajanje meritev. Drugi je razvoj matematičnih modelov, ki 
omogočajo izračun željenih materialnih lastnosti iz velike količine podatkov, pridobljenih 
na statičnih testih. 
Primarna materialna lastnost, ki jo želimo izmeriti, je hitrost regresije. Kljub temu, da to 
ni primarni namen projekta, je vseeno zaželeno dobiti tudi približen podatek o Isp 
motorja/goriva. Za izračun mora biti naprava zmožna meriti pretok oksidanta ter silo 
potiska motorja. Ker bo oblika šobe optimizirana za meritve pri kritičnem pretoku, to 
pomeni, da ne bo idealna za merjenje Isp. Meritve Isp ne bodo absolutne ampak bodo 
služile za medsebojno primerjavo Spacelinkovih lastnih goriv. 
V diplomski nalogi bom: 
- na kratko predstavil sestavo eksperimentalne naprave, 
- razložil delovanje metode za merjenje hitrosti regresije preko merjenja masnega 
toka skozi zvočno šobo ob kritičnih pogojih, 
- demonstriral uporabo metode, 
- analiziral vpliv pričakovanih merskih negotovosti na končne rezultate, 
- preveril hipotezo, da je metoda merjenja masnega pretoka preko kritičnega toka 
primerna za določitev regresijske hitrosti v hibridnem raketnem motorju. 
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5 Eksperimentalni del  
5.1 Priprava eksperimentalnih podatkov 
Pred izgradnjo eksperimentalne naprave je potrebno preveriti delovanje algoritma. Za 
demonstracijo delovanja so potrebni podatki, ki jih lahko algoritem obdela in iz njih 
izračuna regresijo. Ker eksperimentalnih podatkov pred izgradnjo merilne naprave ni 
mogoče pridobiti, sem jih ustvaril s simulacijo. 
Uporabil sem Spacelinkov interno razviti program za simulacijo gorenja hibridnega 
motorja. Program za vhodne podatke vzame znana koeficienta regresijske hitrosti goriva 
in njegovo gostoto ter vse dimenzije motorja. Na podlagi vnesenih podatkov simulira 
gorenje motorja in rezultate izvozi v obliki .csv datoteke. 
Pri ustvarjanju .csv datoteke iz simulacije sem poskušal poskrbeti za čim bolj realne 
pogoje. Simulacija je tlak v barih izračunala na devet decimalk natančno. Zato sem ga v 
.csv shranil zaokroženega na stotinko bara, kar je primerljivo z dejansko ločljivostjo 
tlačnega senzorja na eksperimentalni napravi. [20] 
Čeprav program izračuna veliko različnih količin, bomo za testiranje algoritma uporabili 
samo podatke o tlaku v komori in pretoku oksidanta – tiste podatke, ki jih bomo imeli na 
razpolago na pravi merilni napravi. Na tak način imamo premalo podatkov, da bi 
preprosto uporabili enake formule in trivialno izračunali vrednosti regresije. Asimetrična 
povezava med simulacijo in algoritmom je prikazana na sliki 12. Tako lahko zanesljivo 
potrdimo delovanje algoritma. Delovanje bo dokazano, če se bodo podatki, ki jih izračuna 
algoritem, ujemali z vnesenimi podatki v simulacijo.  
 
 
Slika 12 Prikaz asimetrične povezave med regresijo in tlakom 
  
 
20 
 
5.2 Algoritem za izračun regresije 
Med delovanjem motorja se merita samo tlak v komori ter pretok oksidanta. Ker so z 
merjenimi količinami enačbe, ki opisujejo kritični tok, analitično nerešljive, sem za 
izračun regresije modificiral numerični algoritem, ki sta ga razvila Kumar in Ramakrishna 
[9]. Algoritem sem realiziral v obliki python programa. Poenostavljena shema delovanja 
je prikazana na sliki 13. 
 
Slika 13 Shematski prikaz algoritma za izračun regresije 
Pred zagonom programa se nastavi spremenljivke, ki opišejo motor: premer bloka 
goriva, premer luknje skozi gorivo, dolžino bloka goriva, gostoto goriva in površino 
preseka grla šobe. Podati je treba še začetni vrednosti OF ter η. Ker jih ne poznamo, 
začetno vrednost ugibamo. Na voljo je še nekaj drugih nastavitev, ki omogočajo 
natančnejše ali hitrejše izračune glede na želje uporabnika. 
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Za delovanje program potrebuje .csv datoteko, ki vsebuje eksperimentalne podatke iz 
testa. V datoteki so shranjene meritve tlaka v komori, masnega pretoka oksidanta ter čas 
zajema meritev. Ob zagonu programu podamo ime .csv datoteke iz katere bere meritve. 
Iterativna zanka se začne, ko program iz .csv datoteke prebere prvi meritvi tlaka ter 
pretoka oksidanta. Zanka vsebuje naslednje korake: 
1. Iz (v prvi iteraciji ugibane) vrednosti OF ter pretoka oksidanta se izračuna masni 
pretok goriva.  
2. Iz tlaka ter OF s pomočjo integriranih CEARUN izračunov se izračuna 
karakteristično hitrost produktov gorenja. 
3. Iz znanega preseka grla, izračunane karakteristične hitrosti, izmerjenega tlaka in 
pretoka oksidanta ter predpostavljene učinkovitosti izgorevanja se izračuna 
(tokrat po enačbah kritičnega toka) masni pretok goriva. 
4. Če se masna pretoka razlikujeta več kot je želena natančnost izračuna (običajno 
0.1 g), se iz drugega masnega pretoka goriva izračuna nov OF. Program se vrne 
na prvi korak, kjer novi OF zamenja starega. Koraki se ponavljajo, dokler masna 
pretoka goriva ne konvergirata do želene mere. 
Ko pretoka konvergirata, se zanka prekine. Iz konvergirane vrednosti masnega pretoka 
goriva, znane oblike ter gostote bloka goriva se izračuna regresijsko hitrost. Iz 
regresijske hitrosti program izračuna, koliko se je povečala luknja skozi gorivo, in nato 
določi novo oblika goriva. Izračuna se tudi porabljena masa goriva v časovnem 
intervalu, ki se sproti sešteva in tako beleži skupno maso porabljenega goriva. Vsi 
izračunani podatki se shranijo. 
V primeru, da so na voljo nadaljnji podatki (test se še ni zaključil), se program 
premakne za časovni interval naprej, prebere naslednjo meritev in na njej začne z novo 
iterativno zanko. Za začetno vrednost OF pri vsaki novi meritvi vzame vrednost OF iz 
prejšnjega koraka, saj je običajno boljša začetna predpostavka. 
Program ponavlja iterativno zanko za vsako meritev, dokler ne prebere vseh meritev v 
.csv datoteki. Testi trajajo 5-20 sekund, podatki pa so zajeti s 100-1000 Hz, kar pomeni 
več tisoč iterativnih zank za celotni test.  
Ko so obdelani vsi podatki, program skupno izračunano maso porabljenega goriva 
primerja z dejansko eksperimentalno maso, pridobljeno s tehtanjem. Glede na razliko 
prilagodi učinkovitost izgorevanja in celoten postopek ponavlja od začetka, dokler tudi 
učinkovitost izgorevanja ne konvergira.  
Ko so vse vrednosti konvergirale, program izvozi podatke v novo .csv datoteko ter 
nariše grafe, ki vizualizirajo rezultate. 
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6 Rezultati in razprava 
6.1 Podatki pridobljeni iz simulacije 
6.1.1 Karakteristike simuliranega motorja 
Za simulirani motor sem uporabil dimenzije motorja eksperimentalne naprave. Gorivo je 
v obliki valja z okroglo luknjo po sredini. Zunanji premer bloka goriva je enak notranjemu 
premeru cevi. Dolžina bloka goriva je enaka dolžini cevi. 
Dolžina komore je 175 mm, premer bloka goriva 40 mm, premer luknje skozi gorivo 12 
mm ter presek grla šobe 28 mm2.  
Uporabil sem gostoto in regresijske koeficiente za parafinsko gorivo iz literature. ρ = 920 
kg/m3, a= 0,091, n=0,62 (definirani za fluks izražen v kg/m2s podajo regresijo v mm/s). 
[7] 
Za učinkovitost izgorevanja sem izbral vrednost 0,82. Vrednost se nahaja med 
eksperimentalno izmerjeno učinkovitostjo motorja SL-1 ( ~ 0.65) ter višjimi vrednostmi, 
ki so jih dosegli drugi raketni programi.[1]   
Pretok oksidanta je privzet kot konstanten - 40 g/s plinastega kisika. Iz oblike goriva in 
njegove gostote izračunamo, da bo masa goriva 184,1 g. Simulirani motor obratuje, 
dokler ne porabi vsega goriva. 
Časovni korak simulacije je bil nastavljen na stotinko sekunde. 
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6.1.2 Rezultati simulacije 
Za navedene podatke sem izvedel simulacijo in rezultate prikazal grafično (slika 14). 
Motor je za sežig 184.1g parafina porabil 10,69 sekund, kar je generiralo 1069 »meritev« 
vseh količin.  
 
Slika 14 Grafični prikaz simulacije. 
Motorja SL-1 in SL-2 delujeta pri predvidenem tlaku 30 barov. Tlak eksperimentalnega 
motorja se med testom nahaja v enakem območju, kar zagotavlja, da je gorivo 
izpostavljeno podobnim pogojem, kot bodo v pravem hibridnem motorju, 
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Velika razlika med začetnim in končnim polmerom luknje skozi gorivo (graf f)) zagotovi, 
da motor med testom pokrije široko območje fluksa (~25 do 350 kg/m2s), kar je zaželeno 
za boljše razumevanje zveze med regresijo in fluksom.  
Ker je bil izbrani koeficient regresije n > 0,5, pričakujemo, da bo OF med testom naraščal, 
kar se ujema s četrtim grafom. Kot bi predvideli, se karakteristična hitrost spreminja z 
OF (graf h)), med delovanjem doseže maksimalno učinkovitost (graf e)) in je zaradi 
nastavljene učinkovitosti 0,82 proporcionalno nižja od teoretične. Grafa kažeta 
pomembnost poznavanja lastnosti goriva pri hibridih. V pravem raketnem motorju bi 
želeli zagotoviti, da je obratovanje čim več časa blizu idealnega.[6] 
Večina podatkov je bila prikazana za namen demonstracije zmogljivosti programa za 
simulacijo in pregled potencialnih napak ali nepričakovanih vrednosti. Obratovalni 
parametri se ujemajo z željenim. Rezultati se ujemajo s pričakovanji iz teorije in so 
primerni za uporabo v algoritmu za izračun regresije.  
Algoritmu za regresijo večina zgoraj prikazanih podatkov ne bo znana. Podane mu bodo 
samo vrednosti, ki bodo znane pri pravem eksperimentu: 
- dimenzije bloka goriva (znana velikost kalupa za gorivo); 
- dimenzije šobe (znane od proizvajalca); 
- gostota goriva (izmerjeno pred testom); 
- masni pretok oksidanta (merjenje spremembe mase jeklenke med testom); 
- tlak v komori (merjeno s tlačnim senzorjem med testom); 
- masa porabljenega goriva (razlika mase pred in po testu). 
Algoritem ne bo dobil nobenih podatkov o regresijskih koeficientih, temperaturi, 
karakteristični hitrosti, OF, pretoku goriva itd. 
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6.2 Izračun regresije iz simuliranih podatkov 
6.2.1 Idealni pogoji 
Podatke iz simulacije sem uporabil za testiranje algoritma. Po končanih izračunih sem 
rezultate iz algoritma (rdeča) prikazal direktno čez grafe rezultatov simulacije (modra) na 
sliki 15. Ker so modri podatki v ozadju, sem za njih uporabil večjo velikost točk na grafu, 
kar olajša primerjavo.  
 
Slika 15 Rezultati algoritma (modra) prikazani čez rezultate simulacije (modra) 
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Začetni predpostavljeni vrednosti OF in η sta bili 1. Vnesel sem podatke o obliki 
motorja ter porabljeno maso goriva 184,1 g. Pogoj za zaključek programa je bil 
nastavljen na odstopanje manjše od 0,1 g od porabljene mase goriva. 
Za končni rezultat je bilo potrebnih 431 iteracij η, notranja zanka za iteracijo OF je bila 
ponovljena 455 988 krat. Skupni čas za uvoz podatkov, iterativne izračune ter izris vseh 
grafov, je bil malo manj kot sedem sekund. Izračunana učinkovitost je bila 81,97 % 
(dejanska vrednost je bila 82%), masa porabljenega goriva pa 184 g. 
Algoritem za vstopne podatke tlaka vzame izhodne podatke simulacije, zato na grafu b) 
iz prejšnje strani obe barvi prikazujeta identične podatke. Vsi ostali prikazani rdeči 
podatki so izračunani iz algoritma.  
Ujemanje med simulacijo in izračuni kritičnega toka je odlično. Za najpomembnejši 
podatek, regresijsko hitrost, praktično ni opaziti razlike med simulacijo in rezultati 
algoritma. Edino minimalno odstopanje lahko opazimo pri prvih meritvah, kjer so fluksi 
oksidanta najvišji, vse ostalo je skoraj idealno. 
Rezultati nedvoumno dokažejo delovanje algoritma v idealnih pogojih. 
6.2.2 Neidealni pogoji  
Za presojo, ali je mogoče metodo aplicirati tudi na bolj realnih pogojih, sem analiziral 
vpliv merskih negotovosti. 
Začetne parametre motorja dobro poznamo. Porabljeno maso goriva se da s komercialno 
tehtnico izmeriti bolj točno kot je ločljivost metode (± 0,1 g v idealnih pogojih). Na 
izračune v algoritmu imata velik vpliv izmerjeni tlak v komori in masni pretok 
oksidanta, zato sem se odločil preučiti njun vpliv. 
V prihodnosti bo za merjenje tlaka uporabljen cynergyjev tlačni senzor serije IPS-M12 s 
skalo 100 bar. Je dostopen keramični senzor s ceno pod 100 €. Proizvajalec ga kalibrira 
in jamči negotovost manjšo od ± 0,25% na celotni skali. [20] 
Za merjenje pretoka kisika se bo tehtalo jeklenko s pomočjo merilne celice za silo. Z 
uporabo škripca in protiuteži je mogoče uporabiti točnejšo tlačno celico, saj nas zanima 
samo sprememba mase. Za pretok 40 g/s in dolžino testa malo nad deset sekund 
zaokrožimo navzgor in predvidimo porabo 500 g GOX. Da lahko opravimo več 
zaporednih testov brez prilagajanja protiuteži, bi lahko uporabili 10 kg tlačno celico. 
Komercialne rešitve na takšni skali objavljajo resolucijo v rangu desetinke grama. 
Testiral bom tudi vpliv večje negotovosti. [21] 
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6.2.3 Vpliv negotovosti pri meritvi tlaka 
Tlačni senzor ima negotovost pod ± 0,25% na celotni skali. Tem vrednostim se 
negotovost približa samo na določenih delih skale. Za svoj izračun sem vzel najslabši 
primer, kjer je prisotna 0,25% negotovost med celotno meritvijo. Pri 100 bar skali to 
pomeni 0,25 bar negotovosti.  
Prvotno so me rezultati presenetili. Vpliv negotovosti ± 0,25 bar na regresijo je bil 
minimalen. Da bi lažje razumel vpliva tlaka, sem negotovost povečal na ± 2,5 bar in 
rezultate prikazal na sliki 16. 
 
Slika 16 Rezultati algoritma z ± 2,5 bar napake 
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Tudi pri negotovosti ± 2.5 bar ne opazimo bistvenih napak pri vrednostih regresije (grafa 
a) in g)). Ker meritev pretoka/regresije sloni na merjenju tlaka, bi si intuitivno 
predstavljal, da bi negotovost pri meritvi tlaka povzročila veliko napako v vrednosti 
regresije. 
Na grafu g) opazimo, da pride do napake pri vrednosti regresije samo pri visokih fluksih. 
Fluksi, nižji od ~ 150 kg/m2s, od dejanskih vrednosti odstopajo le minimalno. Do 
največjega odstopanja pride pri vrednosti OF in posledično karakteristične hitrosti, ki je 
odvisna od njega. V obeh primerih je napaka bistveno nižja od za nas sprejemljivih 
vrednosti.  
Po razmisleku in podrobnejšem pregledu podatkov postane jasno, zakaj tlak ni imel tako 
velikega vpliva na izmerjeno regresijo, kot sem prvotno pričakoval. Za dan raketni motor 
je tlak v komori odvisen od učinkovitosti kemijske reakcije. Pri idealnem izgorevanju 
dobimo veliko število (množino) majhnih molekul, produktov gorenja, ki povzročijo 
visok tlak v komori. Pri neidealnem izgorevanju bo nastalo manj molekul in tlak v komori 
bo nižji.  
Situacija, kjer bi program zaradi napačne meritve tlaka za celoten test izračunal previsoko 
ali prenizko regresijo/masni pretok, je nemogoča. Integral masnega pretoka čez celoten 
test je porabljena masa goriva, ki je znana. Če je na določenem odseku izračunan previsok 
masni pretok, mora biti nekje drugje obvezno izračunan prenizek. V nasprotnem primeru  
integral masnega pretoka med testom ne bi bil enak skupni masi. 
Edina smiselna razlaga torej je, da bo napaka pri meritvi tlaka povzročila napako v 
izračunani vrednosti učinkovitosti izgorevanja, kar se izkaže za resnično pri pregledu 
izračunov prikazanih v Tabela 1. Dejanska učinkovitost iz simulacije je bila 0,82. 
 Negotovost ± 0,25 bar ± 2,5 bar 
η 
+ 0,8265 0,8878 
- 0,8132 0,7519 
Tabela 1 Izračunane vrednosti η pri danih tlačnih napakah 
Zaradi napačno izračunane učinkovitosti se velike napake pojavijo pri izračunanih 
vrednostih karakteristične hitrosti. Ker je prioriteta merjenje regresije, nam to ne 
predstavlja velikega problema. Zelo previdni pa bi morali biti, če bi za morebitne 
nadaljnje izračune uporabljali pridobljene vrednosti karakteristične hitrosti. 
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6.2.4 Vpliv negotovosti pri meritvi pretoka 
Na istih podatkih sem testiral še vpliv negotovosti pri merjenju masnega pretoka 
oksidanta. Testiral sem vpliv ± 0,1 g/s, kar je negotovost po proizvajalčevih 
specifikacijah, ter negotovost ± 2 g/s kot ekstremni primer. Pri pretoku 40 g/s to 
predstavlja 0,25% in 5% relativno napako.  
Na sliki 17 je grafično je prikazan primer ± 2 g/s negotovosti (zelena barva predstavlja 
prenizko izmerjen pretok oksidanta, rdeča pa previsoko) 
 
Slika 17 Rezultati algoritma z ± 2 g/s negotovosti na pretoku oksidanta 
 
31 
 
Čeprav ± 2 g/s negotovosti pri pretoku predstavlja manjšo relativno negotovost kot ± 2,5 
bar pri meritvi tlaka, vidimo, da je vpliv na rezultate večji. 
OF je direktno odvisen od masnega pretoka oksidanta. Graf d) pokaže napako pri 
izračunu OF, funkciji sta na večini definicijskega območja odmaknjeni za približno 0,1 
od dejanskega OF. Napaka pri OF povzroči napako pri karakteristični hitrosti (graf h)), 
ta pa napako pri izračunu masnega pretoka in regresije. 
Pri visokih fluksih oksidanta je največje odstopanje regresijske hitrosti blizu 0,5 mm/s. 
Pri zmernejših fluksih napaka ni velika. Slabih 0.5 mm/s absolutne napake predstavlja 
približno 15% relativne napake, kar ni zanemarljivo, vendar definitivno boljše kot 
podatki, ki so na razpolago v literaturi. [9] 
Podobno kot pri tlačni napaki regresijska hitrost ne more biti na celotnem definicijskem 
območju višja ali nižja od dejanske. To se najlepše vidi na grafu c), kjer je pri pozitivni 
napaki pretoka oksidanta prvotno izračunan prenizek pretok goriva in posledično 
regresija. Obratno velja za negativno negotovost pri pretoku oksidanta. 
V primeru prenizkega izmerjenega pretoka oksidanta je skupna porabljena masa 
oksidanta navidezno nižja. Obratno velja za previsok izmerjeni pretok. Če so programu 
podane enake (točne) meritve tlaka za oba primera, pričakujemo, da bo izračunal 
previsoko učinkovitost izgorevanja pri podatkih s prenizkimi pretoki oksidanta in 
prenizko učinkovitost pri podatkih z visokimi. Če so ostali parametri fiksirani, doseči isti 
tlak pri manjši porabi oksidanta po definiciji pomeni višjo učinkovitost. 
Pregled izračunov učinkovitosti (Tabela 2) to potrdi (dejanska učinkovitost je 0.82) 
 Napaka ± 0,1 g/s ± 2 g/s 
η 
+ 0,8186 0,7943 
- 0,8214 0,8502 
Tabela 2 Izračunane vrednosti η pri napačnih fluksih oksidanta 
Vpliv napačno izračunane učinkovitosti je podoben kot pri tlačni napaki in vpliva na 
vrednost karakteristične hitrosti.  
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7 Zaključek 
7.1 Sklepi  
Metoda merjenja regresije preko kritičnega toka je izjemno perspektivna. Za razliko od 
drugih metod zahteva minimalno investicijo v merilno opremo. Aplicirana na primerni 
napravi v enem samem eksperimentu omogoča vpogled v materialne lastnosti goriva 
preko širokega razpona fluksov oksidanta. 
Predstavljeni rezultati so nedvoumno dokazali delovanje algoritma. V idealnih pogojih 
algoritem iz minimalnih zajetih meritev odlično izračuna dejanske obratovane pogoje. 
Tudi pri primerih negotovosti bistveno izven specificirane negotovosti merilne opreme 
izračunane vrednosti regresije ostajajo znotraj želene točnosti.  
Na podlagi rezultatov, ki sem jih pridobil tekom pisanja diplomske naloge, lahko potrdim 
začetno hipotezo. Metoda merjenja regresije preko merjenja masnega pretoka ob kritičnih 
pogojih je primerna za merjenje regresije v hibridnih motorjih. 
Ker smo hipotezo potrdili, smo pri Spacelinku metodo merjenja regresije preko kritičnega 
toka dokončno izbrali in začeli z izgradnjo eksperimentalne naprave. 
7.2 Prostor za izboljšave 
Rezultati algoritma so pokazali odlično ujemanje s simulacijo, vendar ostaja prostor za 
izboljšave. Kot kemijski inženir imam omejeno programersko znanje. Prepričan sem, da 
bi bilo mogoče kodo napisati bolj elegantno in izvesti hitreje. Predvsem bi lahko 
algoritem v manj iteracijah prišel do končne učinkovitosti. Trenutno je iteracija relativno 
počasna, da ne pride do neželene oscilacije okoli rešitve.  
Idealno bi bilo tesneje povezati izračune iz CEA oziroma CEARUN ter delovanje 
programa. Trenutno je za testirano gorivo treba ročno uvoziti podatke v CEARUN, 
opraviti izračune in rezultate izvoziti v algoritem pred uporabo. Če bi lahko vse opravili 
znotraj istega programa, bi prihranili veliko dela. 
Po preizkusu modela na eksperimentalnih meritvah bi lahko v algoritmu poskusili 
uporabiti kompleksnejše sisteme za opis regresije (upoštevanje različne regresije po 
komori, upoštevanje vpliva tlaka na karakteristično hitrost …). Zanimivo bi bilo v 
algoritem vključiti  izmerjeno silo potiska in z njo poskusiti korigirati opažena odstopanja 
pri izračunu učinkovitosti. 
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7.3 Prihodnost 
Presenetilo me je, da je kljub neoptimiziranemu programu, delovanje algoritma vseeno 
relativno hitro. Tudi z neučinkovito kodo, je čas za izračun krajši kot trajanje testa. 
Mogoče bi lahko v prihodnosti modificirano verzijo algoritma uporabili na dejanski 
raketi. Glede na rezultate sprotnega računanja bi lahko med delovanjem motorja 
prilagajali pretok oksidanta za čim bolj optimalno delovanje. 
Jasni naslednji korak je zgraditi eksperimentalno napravo in začeti s praktičnimi 
meritvami. Kljub testiranju očitnih izvorov napak pričakujem, da bo prehod na realni 
sistem prinesel veliko novih izzivov. 
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